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名古屋大学で研究されている Rotating Detonation Engine および Pulse Detonation Engine を
JAXA/ISAS の観測ロケットに搭載し，飛行試験を平成 31 年度に実施予定である．フライトモデ
ル相当の統合推進システムを白老実験場にて実証した． 
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GG-ATR エンジン GN2 GHe 冷走試験について 
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エアターボラムジェット（Gas Generator Cycle Air Turbo Ramjet, GG-ATR）エンジンが想定されて
いる．圧縮機・タービン等のターボ系回転要素については，既に完成しており，2016年度には窒
素(GN2)を用いた回転試験を実施した．GN2 による冷走試験では，最大回転数が 43000 rpmまでし
か実施できなかったので，2017年度はヘリウムガス(GHe)による冷走試験を実施し，設計回転数











験の場合およそ 50秒間の試験が可能である．図 1，2に GG-ATR エンジンと冷走試験設備を示す． 
  
    図 1 GG-ATR エンジン       図 2 GG-ATRエンジン冷走試験設備 
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表 1 GG-ATR エンジン性能諸元 
定格回転数 58000 rpm 
空気流量 3.47 kg/sec 
圧縮機圧力比 (Total to Static) 2.28   
断熱圧縮効率 (Total to Static) 70.1 %   
GG 燃焼温度 1100 K 
GG 燃焼圧力 1.35 MPa A 
タービン膨張比 (Total to Static) 6   
断熱タービン効率 （Total to Static) 65.0 %   
ラム燃焼器温度 2363 K 
推力 3700 N 







図 3に GHe冷走試験における軸振幅を，図 4に GHe 冷走試験中の軸受外輪温度の時間履歴を
示す．軸変位センサーは，圧縮機インペラ背後で同じ軸方向位置で 2点計測するようにして，そ
れらは周方向に 90 °の位相差を持った位置に配置した．軸変位計測結果から，1次の危険速度付
近で大きな軸変位が計測されているが，それ以外では 40 m以下に留まった． 
 
図 3 GG-ATR エンジン回転試験中での軸変位計測結果 
 

































図 4  GG-ATR エンジン回転試験中での軸受外輪温度の時間履歴 
 





GG-ATRエンジンの斜流圧縮機の修正空気流量-圧力比の特性作動マップを図 5 に示す． 
 







































スは高価であるため試験回数が限られており，修正回転数が 90～97 %における 3点のみが，GHe
冷走試験で得られたデータである．図 5には試験で得られた計測値だけでなく，CFD 解析によっ
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クル・エアターボ・ラムジェットエンジン(Gas Generator Cycle - Air Turbo Ramjet，GG-ATR 
Engine)が候補に選定された．同エンジンは，通常のターボジェットエンジンとは異なり，独立し
たガスジェネレータ(Gas Generator，GG)の燃焼ガスによりタービンを駆動する．現在，GG 単体




図 1 GG-ATR エンジン 
 
 





ムクーリング式 GOX/GH2 トーチ点火器を採用している．前年度までは図 3左のようなノズルが
分岐されていない点火器で着火試験を行ってきた．しかし，図 2で示したように 2基の GG をひ
とつの点火器で着火させるため，本年度は図 3右に示すノズルを二股に分岐させた点火器につい
て着火試験を行った．以下の表 1に GG点火器の仕様を示す．  
 
表 1 GG点火器仕様 
項目 記号 単位 点火器 
酸化剤 𝑂 - GOX 
燃料 𝐹 - GH2 
総流量 ?̇? g/s 約 4.0 
混合比 𝑂/𝐹 - 
コア部 20 
ノズル部 2 
燃焼室圧力 𝑃𝐼𝐺 MPaA <0.5 
 
   
 
 























図 4 GG点火器試験供給系系統図 
 
３－２．作動シーケンス 
























[1] 森下海怜, GG-ATR エンジン搭載用 LOX-Ethanolガスジェネレータにおける着火・燃焼特性の
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オワシⅡ号機には，ガスジェネレータサイクル・エアターボラムジェット（Gas Generator Cycle 















     
     









今回神奈川県相模原市にある JAXA/ISAS の遷音速風洞試験場を 7/31～8/4 の間に使用し，風洞
試験を行った．試験マッハ数は遷音速域 M=0.7~1.3 を連続的に変化させるマッハスイープとし，
供試体抗力，オリフィス上流全圧を 5 点，ベース静圧を 4 点，シュリーレン映像を計測した．風
洞試験は 5日間で 20回行った． 
 
 




図 3，4に風洞試験によるインテーク性能結果を示し，全圧回復率 TPRと流量捕獲率 MCR の変
化を表す．ダイバータありのインテークでは，流量の変化に対して全圧がほとんど低下していな






図 3 MCR-TPR(ダイバータあり)   
 
図 4  MCR-TPR(ダイバータなし) 
 
３－２．外部抗力性能  




































































図 5 MCR-CD(ダイバータあり) 
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イクル・エアターボラムジェットエンジン(Gas Generator Cycle Air Turbo Ramjet，GG-ATR)はこれ





冷走試験はこれまでに計 69 回行った．GN2を用いた際の最大回転数は約 43000[rpm]，GHe を用
いた際の最大回転数は 56000[rpm]であった． 図 1 に試験装置の概要図を示す．REG1 はドームレ
ギュレータである．冷走試験時に燃焼器は装着しておらず，タービン出口は大気開放となってお
り，圧縮機出口は実験条件に応じてオリフィスにより流路を絞っている．また，図 2 に試験装置








試験回数 69 回のうち，56 回はベルマウス内にある防塵用金網を装着したことにより，チョー
クが発生して空気流量を目標量まで捕獲できなかった．57 回目以降の結果を図 3 に示す．実線で
示してあるものが CFD 解析結果，三角形で示してあるものが各回転数での試験結果である． 白





る．また，図 4 に試験結果と CFD 結果より求めた圧縮機断熱効率を示す．実線で示してあるもの
が CFD 結果であり，三角形のプロットが冷走試験結果である．冷走試験結果より，最高効率は
78.1[%]であることが分かる．設計点は 78.1[%]なので，目標に達する性能が得られたことが分か
る．次に，試験結果と CFD 解析結果を比較すると，総じて CFD<Exp．という傾向が見られる．




図 3 圧縮機 P-Q マップ                      図 4 圧縮機断熱効率 
 
さらに，CFD よるコンター図を，図 5(34800[rpm])および図 6(40600[rpm])に示す．各回転速度で
の修正流量はそれぞれ 2.058，2.387[ kg/s]であり，揚程特性における右下がり勾配の領域よりも小
流量側の条件である．回転速度 70 %でのチップ周速は 319.8[m/s]であるが，インペラ入口 
部でのスパン 70 [%]の位置には，マッハ数 1 を超えて弱いながらも衝撃波の発生がみられる． 









図 5 マッハ数分布 N=60 %(左)，70 %(右) 
 
 




タービン断熱効率の結果を図 7 と図 8 に示す．図 7 から最高効率が 60[%]程度であり，設計点













































 ターボ系翼素の評価指標として，式(1)で表せる試験結果の全体効率を図 9に示す． 図 9の 50[%]
付近にある試験 3 回は TCHe68(55400[rpm])，TCHe69(46400[rpm]，49700[rpm])である．図 8 のタ
ービン断熱効率が 65[%]に達しているものと同じであり，圧縮機の影響ではないと推察される． 
𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 = 𝜂𝑐𝑜𝑚𝑝 × 𝜂𝑡𝑢𝑟𝑏𝑜 (1) 
 
 
図 9 全体効率 
 
 TCHe68 および TCHe69 とこれらの試験以前の試験には，タービン出口温度の熱電対差込長さの
違いがある．そこで，差込長さによるタービン効率への影響を検討した．図 10 に熱電対差込長さ
変更前後のタービン出口温度の関係を示す．熱電対の差込長さの変更前を 1(横軸)，変更後を 3(横




















ことがわかった．冷走試験における図 10 の 50[K]温度差に関して，図 12 の CFD 結果から温度と
計測場所との関係は以下と推定される．  
・約 226[K]は壁面から半径方向に 1.25[mm] （差込長さ 5 mm に相当） 





図 11 タービン出口軸方向の解析位置 
 
図 12 タービン出口温度と差込長さの関係 
                     
よって，熱電対は変更前と後で図 13 に示すような計測位置になっていたと考えられる． 
 
     
図 13 熱電対の差込位置(左：変更前，右:変更後) 
 
４－４．解析結果と試験結果の比較 
 試験結果と CFD 解析結果の比較を図 14 と図 15 に示す．図 14 から，差込長さが 5 mm では実
験での計測温度が高く，CFD 結果よりも効率が低く算出されることが分かる．図 15 から，同一
回転数であっても差込長さによって効率が大きく異なることがわかる．また，同一の差込長さの
TCHe68，TCHe69 では，CFD と Exp．の結果がほぼ一致していることがわかる．よって，差込長
さが浅かった試験ではタービン断熱効率が過少評価されており，TCHe68 以降のデータによるタ
ービン断熱効率の方が真値に近いと考えられる． 
①  ②  ③ 
差込長さ [m] 





図 14 CFD 解析と冷走試験結果(GN2)           図 15 CFD 解析と冷走試験結果(GHe) 
 
４－５．TCHe68以前のタービン断熱効率の推定 
 CFD 解析結果より，熱電対の差込長さとタービン出口温度の関係を図 16 に示す．また，4[mm]，
5[mm]も CFD解析の結果から参照してプロットした．図 17に，回転数と温度差（差込長さ 1.25[mm]





図 16 差込長さと温度の関係         図 17 回転数と差込長さの差 
 
 6.25[mm]と 1.25[mm]との温度差を補正して推定したタービン断熱効率の結果を図 18 に示す．
図 18 からわかるとおり，温度補正することにより平均で約 30[%]上昇した．30000[rpm]の効率が
他の回転数に比べてやや高く出ているが，おおむねタービン断熱効率は 65[%]付近を示しており，
ほぼ設計点に近い結果となった．図 19 に温度補正を考慮した全体効率を示す． 
 
TCHe69 (46000[rpm]，49000[rpm] ，2017．10．14
実施) TCHe68 差し込み長さ 40mm 
(55100[rpm] ，2017．10．14 実施) 
TCHe67 差し込み長さ 5mm 






図 18 試験結果の温度補正による断熱効率     図 19 温度補正した全体効率 
 
 図 19 より全体効率が 50[%]付近に近づく傾向になったが，ばらつきがある．図 20 に縦軸に全




図 20 全体効率と回転数の関係 
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図３ GG-ATR エンジンターボ軸系有限要素モデル 
 





𝑴?̈? + (𝑪𝒓 + 𝑪𝒃 +𝜴𝑮)?̇? + (𝑲𝒓 +𝑲𝒃)𝒁 = 𝑭un 
M：質量行列 Cr：軸減衰行列 Cb：軸支持部減衰行列 G：ジャイロ行列 

















































1st Mode 2nd Mode
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径は 70 mm であり，実機サイズの 1/3 のサイズである．図 2 に使用したラム燃焼器用ミキサーモ
デルを示す．このミキサーはローブ型ミキサーと呼ばれるタイプの形状を持っており，襞状の端
部から縦渦を発生させ混合を促進させる．この風洞試験用のミキサーは，本学のものづくり基盤
センター内にある，3 次元造型機で製作した．図 3 には，実験に使用した回流式低速風洞の概観
を示した．この風洞の測定部は 300 mm×300 mm のサイズを持っており，風速は最大 30 m/sec
に達する． 
 














口酸素濃度分布，３）窒素ガス流量 の 3 項目である．Pitot 管はベルマウス入口部に 1 ヶ所と，
模擬ラム燃焼器の出口に 5 ヶ所設置した．更に Pitot 管設置位置での，模擬ラム燃焼器部の静圧
を計測した．図 4 にミキサー出口での Pitot 管設置箇所を示す．ミキサー出口の Pitot 管は，ミキ
サー後端から 56 mm の位置に設置した．それらの位置は中央に 1 ヶ所と，半径 28 mm の箇所に









 低速風洞試験では，ミキサー出口における混合性能と流速分布を計測した．  
図 5 に速度分布の例を示す．この速度分布結果はミキサー無しで取得したデータであるが，出口
中央部での速度は，他の 4 ヶ所の速度よりも大幅に下がっていることが分かる． 
 
図 5 ミキサーなしの場合の流速-窒素ガス流量の関係 
 
図 6 ミキサー有りの場合の酸素濃度時間履歴 
 
図 6 に酸素濃度の時間履歴を示す．酸素センサーは 1 台しかないので，試験ごとに計測点を変

























































図 7 ベント管内部流れの CFD 解析例 
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加振開始 12sec 後 
図 3 加速度印加時のタンク内流体挙動 














図 5に目標圧力を 0.2~0.21 MPa，初期圧力を 0.21 MPa，窒素ガスボンベの供給圧力（レギュレ
ータ二次側圧力）を 0.3 MPa，液排出流量を 12 L/min とした場合の，タンク内部圧力の時間変化
を示す．タンク内圧力に関し，前述のオンオフ制御を行っているため，図に示すような圧力の上
昇，下降を繰り返す時間変化を示す．液体排出直後のタンク内ガス相体積が小さい場合は圧力降



























   
ガス相体積分率 
   
温度分布 
5sec 35sec 40sec 
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シングには内部の可視化するために，透明の排水管用のパイプ及び継手（呼び径 30，内径 31 mm）
を使用した．スクリューの仕様を以下に示す． 
 
・外径 ：30 mm ・厚さ ：3 mm 
・軸径 ：10 mm ・長さ ：90 mm 


















填率については，50 %は粉末投入エリア直下の輸送エリアに試料が 50 %程度充填させている状態，
100 %は粉末充填エリアまで一杯に充填し，ピストンで押し込んでいる状態を意味する．実機で使











図 2 短時間微小重力実験用カプセルおよび実験機器の搭載状況 
 















Powder sample Particle size Powder shap
No.1 50% Bullets for model guns 6mm Sphere
No.2 50% Glass beads A 710～500µm Sphere
No.3 50% Glass beads B 150～125µm Sphere
No.4 50% Aluminum powder 500～150µm Needle, Spindle
No.5 100% Glass beads B 150～125µm Sphere











図 3 実験条件 1における試料挙動の可視化結果 
（粉末充填率 50 %，試料：モデルガン用弾丸（直径φ6 mm） 
 







図 4 実験条件 5における試料挙動の可視化結果 




















































表 3 水素製造実証実験条件 
 
 
 図 5に Al-30wt%Znを用いた実験の結果を示す．製造手法ごとに比較すると，Al-30wt%Znと






図 5 MAにより生成したアルミ合金粉末による水素製造量の時間変化 
 
参考文献 
[1] Ryoji Imai, Takura Imamura, Masatoshi Sugioka, Kazuyuki Higashino, Research on Liquid 
Management Technology in Water Tank and Reactor for Propulsion System with Hydrogen Production 
System Utilizing Aluminum and Water Reaction, Microgravity Science and Technology, Vol.29, No.9, 
pp.475-484, 2017, https://doi.org/10.1007/s12217-017-9566-5. 
[2] Takuya Imamura, Masatoshi Sugioka, Kazuyuki Higashino, Ryoji IMAI, Study on Liquid Management 
Technology in Water Tank for Propulsion System Utilizing Aluminum and Water Reaction (Improvement 
of Liquid Acquisition Performance by Hydrophilic Coating in Metallic Tank), International Journal of 
Microgravity Science and Application, Vol.35, No.1, pp35103-1-6, 2018, DOI:10.15011//jasma.35.350103. 
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      図２ P-Qカーブ（計測系改良前） 
 
図３ P-Q カーブ（計測系改良後） 
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  図４ 圧力計の比較 
 










回転数 [rpm] 24000 ~ 40000 25200 ~ 42000 
入口条件 
全圧 [kPa] 5 
全温 [K] 288 
出口条件 質量流量 [kg/s] 0.033 ~ 0.055 










ファンの定格回転数である N1 = 40000 rpm ，N2 = 42000 rpm と，その 60 %である N1 = 24000 
rpm，N2 = 25200 rpm の間で回転数を変化させ解析をおこなった．結果を図６に示す． 
 
図６ CFD 解析によって得られた回転数ごとのファン効率の比較 
 
図６より回転数を変化させることによって，効率特性が変化することがわかった．また，図６





[1] 長谷川雄人, 軸流反転ファンの効率特性に関する研究, 室蘭工業大学平成 29年度卒業論文, 
2018. 
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図 1 M2011 基本形状 図 2 M2011基本形状の推力余裕マップ 
 
２．エリアルール準拠形状の提案・設計 
エリアルールは 1952 年に R.T.Whitcomb によって非常に小さい翼を有する細長物体の落下試験
によって実験的に発見され，「マッハ 1.0における造波抗力を低減するには機軸に垂直な面で機体
を切った断面積の機軸方向分布を滑らかにすべき」という内容であった[3,4]．このエリアルール











表 1 エリアルールに基づく形状修正 
設計項目 パーツ名称 設計の狙い 











主翼・尾翼間の急激な断面積変化の緩和．Bottleneck6 および 7 にそ
れぞれ滑らかに接続できるように設計．Bulge6C および 7C では外





























図 4 旧 Bottleneck搭載形状の圧力分布 
 
図 5 Bottleneck7搭載形状の圧力分布 
 
  
図 6 Bottleneck6および Bulge6S 搭載形状の圧力分布 
 
４－２．風洞試験結果 
ピッチスイープ通風によって計測されたゼロ揚力抗力係数を図 7 に示す．M2011 基本形状と比
較して，マッハ数の全域においてエリアルール準拠形状によって抗力が低減されている．
ARNose-C のみを搭載したピンク線と比較すると，Bottleneck6, 7 の付加によって遷音速域で抗力
低減が見られる．特に設計点のマッハ 1.1 付近では大幅な抗力低減がなされている．また Bulge
搭載によりマッハ 1.0～1.1 でさらなる抗力低減に成功している．抗力係数の値において10−4を 1 




細長物体理論に基づく造波抗力推算プログラムWAVEDRAG（NASA Langley Program D2500）
[5]を用いて造波抗力を推算した．対象形状は，M2011 基本形状とエリアルール準拠形状を含め
た 8 つである．その結果を図 8 に示す．M2011 基本形状と比較して，マッハ 1.0 以上においてエ
リアルール準拠形状によって抗力が低減されており，風試結果と同様の結果となっている．一方，
風試で観察された Bulge 搭載によるマッハ 1.0～1.1 における抗力低減は，今回の造波抗力推算で
は表れていない． 
  




M2011 基本形状の遷音速抗力低減を目的にマッハ 1.1 を設計点としてエリアルールに基づいた
形状修正を行い，造波抗力解析，CFD 解析によって抗力低減効果を予測し，JAXA/ISAS遷音速風
試にて空力特性を評価した．エリアルール準拠形状によって遷音速域でゼロ揚力抗力係数が
M2011基本形状から約 128 カウント（約 25 %）だけ小さくなることが示された．また，Bulge搭









[3] Whitcomb, R. T., “A Study of the Zero-lift Drag-Rise Characteristics of Wing-Body Configurations 
Near the Speed of Sound,” NACA Rep. 1273, 1956. (Supersedes NACA RM L52H08) 
[4] Jones, R. T., “Theory of Wing-Body Drag at Supersonic Speeds,” NACA Rep. 1284, 1956. (Supersedes 
NACA RM A53H18a) 
[5] Craidon, C. B., User’s Guide for a Computer Program for Calculating the Zero-Lift Wave Drag of 
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が提案され，ノーズ部を鋭くする ARnose-C，ならびに主翼下の胴体をくびれさせる Bottleneck6 お
よび 7を組み合わせた機体形状は，風試と CFD 解析に基づいて十分な抗力低減が期待されている
[2]．また，主翼・尾翼間の胴体を膨らませる Bulge の設計が進められている．本研究では，この
ようなエリアルール適用機体の遷音速・超音速飛行性能を明らかにするために，推力余裕推算と
飛行経路解析を実施する．対象とする機体形状を Fig. 1に示す． 
  
(a) Baseline configuration with the nose-C. (b) Area-ruled configuration with the ARnose-C. 
  
(c) Area-ruled configuration with the ARnose-C 
and the Bottleneck7. 
(d) Area-ruled configuration with the ARnose-C, 
Bottleneck7, and an intake. 















ンテーク非搭載形状のゼロ揚力時の抗力係数とマッハ数の関係を Fig. 2 (a)に示す．エリアルール
適用形状では M 1.3 を越える領域で風試を行っていないため，M2011nose-C 基本形状の抗力係数
と同等のマッハ数依存性を仮定する．マッハ 2.0 以上の領域では空力係数のマッハ凍結を仮定す
る．これらマッハ 1.3以上での推定値を Fig. 2では破線で示している．さらに，推進器空気取り入
れ口（インテーク）の外部抗力の風試データ[3]を取り入れた抗力係数を Fig. 2 (b)に示す． 
  
(a) Configurations without an intake. (b) Configurations with an intake. 
Fig. 2. Zero-lift drag coefficient vs Mach number. 
 
３－２．推力余裕マップ 




(a) Baseline configuration with the nose-C. (b) Area-ruled configuration with the ARnose-C. 
  
(c) Area-ruled configuration with the ARnose-C 
and the Bottleneck7. 
(d) Area-ruled configuration with the ARnose-C, 
Bottleneck7, and an intake. 





る．解析結果を Table 1および Fig. 4に示す．エリアルール適用による抗力低減により，マッハ 1.0
～1.5にかけて加速性能が大きく改善されている．現段階の設計のインテークを搭載するとき，目
標マッハ数 2.0 に到達できる機体形状は Bottleneck6 および 7 である．また，Bulge 搭載による抗
力低減によって更なる加速性能が期待される． 
 




reduction by Bulge 
(1.1<Mach) 
With (○) or 
without (-) 
Intake 
Time at max  








M2011 nose-C 0% 
w/o 278 1.57 - 
w 298 1.33 - 
ARnose-C 
0% 
w/o 252 2.04 2.3 
w 269 1.57 - 
-5％ 
w/o 
244 2.21 9.7 




w/o 235 2.42 17 




w/o 232 2.54 20 
w 241 2.14 6.3 
-5% 
w/o 
226 2.66 23 
-7.5% 224 2.75 25 
-10% 222 2.86 27 
 
  
(a) Flight altitude histories. (b) Flight Mach number histories. 










Table 2. Minimum propellant mass for reaching M2.0. 









Fig.5. Flight Mach number histories on the 
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ロールリバーサル（roll reversal）あるいは横制御発散（lateral control departure）と呼ばれ，その
発生可能性は AADP(Aileron alone departure parameter)ないしは LCDP(Lateral control departure 
parameter)によって評価される．これらの定義は以下の通りである： 
 
𝐴𝐴𝐷𝑃 = 𝐶𝑛𝛽 − 𝐶𝑙𝛽 (
𝐶𝑛𝛿𝑎
𝐶𝑙𝛿𝑎
) ⋯ ⋯ (1) 𝐿𝐶𝐷𝑃 = 𝐶𝑛𝛽 − 𝐶𝑙𝛽 (
𝐶𝑛𝛿𝑎 + 𝑘𝑒𝐶𝑛𝛿𝑒𝑙𝑒𝑣𝑜𝑛 + 𝑘𝐶𝑛𝛿𝑟
𝐶𝑙𝛿𝑎 + 𝑘𝑒𝐶𝑛𝛿𝑒𝑙𝑒𝑣𝑜𝑛 + 𝑘𝐶𝑙𝛿𝑟





（𝐶𝑙𝛽 < 0）．また，ノーズが長いことから風見安定を喪失（𝐶𝑛𝛽 < 0）しやすい．これらと操舵に
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Fig.3. Yawing moment coefficient 𝐶𝑛 vs. side slip angle. 
 
  
(a) AADP vs. angle of attack for M2011_NoseA and 
M2011_NoseC. 
(b) AADP, LCDP vs. angle of attack for 




(c) AADP, LCDP vs. angle of attack for M2011_NoseA with and without coordinated control surface 
deflections.  
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 (a) ピッチ駆動 (b) ヨー駆動 





風試模型は，基本的空力形状 M2011Nose-C の 7/60 スケールである．風試条件として 5 通りの












軸切片が動的空力成分と偏差 ε の和に対応する．ここで偏差 ε は流れや模型の非対称性等に起因
すると考えられる．そこで，式(3)の通り近似直線の方程式(1)，(2)の減算によって動的微係数𝐶𝑚𝑞
を推定できる．ここで?̂?, ?̂?は無次元角速度であり，有次元角速度𝑞，𝑟，翼幅𝑏，主翼平均空力翼弦
長𝑐̅および機体 X 軸方向の流速𝑈0を用いて式(4), (5)で与えられる．以上のように動的風試データ
から動的微係数と静的微係数を同時に推定できる． 
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[2] 塩野経介，白方洸次，石上幸哉，三浦壮晃，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機のピッチおよ
びヨーレートによる動的空力特性」，室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター年次報告書
2016，pp.43-46，2017年 8 月． 





図４ 𝐶𝑚𝛼 vs ?̂? 図５ 𝐶𝑚𝑞 vs ?̂? 
  
図６ 𝐶𝑙𝛽 vs ?̂? 図７ 𝐶𝑛𝛽 vs ?̂? 
  
図８ 𝐶𝑦𝛽 vs ?̂? 図９ 𝐶𝑙𝑟 vs ?̂? 
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ここでピッチ角 θ ≠0 の場合にロール角 φを与えると，迎角αだけでなく横滑り角βも生ずる．
その換算は(1)式および(2)式で表される. 
𝛼 = tan−1 (
cos 𝜑 sin 𝜃
cos 𝜃



















𝐶𝑛,𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑 = 𝐶𝑛𝛽𝛽 + 𝐶𝑛𝑝?̂? + 𝜀2 (4) 
𝐶𝑦,𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑 = 𝐶𝑦𝛽𝛽 + 𝐶𝑦𝑝?̂? + 𝜀3 (5) 
𝑦1 = 𝐶𝑙𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝1?̂? + ε (6) 










M2011Nose-C および Nose-A 形態について，無次元ロール角速度と空力微係数の関係を図５～
１２に示す．各グラフ内の実線は Nose-C 形状，破線は Nose-A形状に関する計測値であり，各条
件における 3回の計測から求められる標準偏差をエラーバーで示している．また比較対象として









































ステム研究センター年次報告書 2013，pp.14-18，2014 年 8月． 
[2] 加藤寛一郎，大屋昭男，柄沢研治，「航空機力学入門」，東京大学出版会，1982． 
[3] Yechout，T. R.，Morris，S. L.，Bossert，D. E.，and Hallgren，W. F.，Introduction to Aircraft Flight 




   
図５ 𝐶𝑙𝛽 vs ?̂? 図６ 𝐶𝑛𝛽 vs ?̂? 図７ 𝐶𝑙𝑝 vs ?̂? 
   
図８ 𝐶𝑛𝑝 vs ?̂? 図９ 𝐶𝑛𝑝 vs ?̂?，𝜃 = 0[deg] 図１０ 𝐶𝑛𝑝 vs ?̂?，𝜃 = 5[deg] 
  
図１１ 𝐶𝑛𝑝 vs ?̂?，𝜃 = 10[deg] 図１２ 𝐶𝑛𝑝 vs ?̂?，𝜃 = 20[deg] 
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小型超音速飛行実験機の CFD 解析による動的空力評価  
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溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 
 
１．はじめに 











であり NoseA では全長 677 mm，NoseC では全長 910 mm，全幅は共に 282 mmである．ノーズ先
端には格子形状の歪みを防ぐために 0.1 [mm]の曲率半径を与える．外部圧縮性流れの球状領域の
















Mesh type Tetrahedral Mesh 
Mesh spacing 
Body surface : 1[mm] 
Outer half circle : 60 [points] 
Number of Cells 4,964,069 
Boundary 
conditions 
M2011 body Wall 
Spherical surface with a 
diameter of two meters 
Interface 
Spherical surface with a 








表２ CFD 解析条件 
Governing equation 
Three-dimensional  





Turbulance model Spalart-Allmaras 
Viscosity model Sutherland 











+ = 𝐶𝑙𝛽 ∙ 𝛽 + 𝐶𝑙𝑝?̂? + 𝜀 (1) 
𝐶𝑙


























𝐶𝑙𝛽 <0，𝐶𝑛𝛽 >0 となっており，上反角効果と風見安定性はあるが，M2011NoseC 空力形状は
M2011NoseA 空力形状よりも𝐶𝑛𝛽の値が小さいため風見安定性が低い． 
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          (1) 

















 車載走行試験は 2018年 1月に初めて実施された．2018 年 1月 13日の試験では軌道走行試験の
代替としての有用性を確認した．2018 年 1 月 25 日の試験では，再現性の確認及び舵角によるヒ
ンジモーメント係数変化の解明を試みた．各舵面の舵角設定を表２に示す．おおむね 5 分に 1 回
の頻度で走行試験が可能となり，反復実施性が確立された．走行回数は試走行を含めて 17回であ
る．取得された舵面空力データの一例（ラダー45 °，エレボン 15 °，外翼フラッペロン 40 °，内翼













#1, 2, 3, 4, 5 #6, 7 #8, 9 #10, 11 
Deflection(deg) 
Rudder ― 45 30 20 
Elevon 10 15 13 11 
Outboard flapperon 40 40 30 20 

























Car-mounted test Track test (2016.7.4) CFD analysis (2016.7.4) 
Ch Deflection(deg) Ch Deflection(deg) Ch Deflection(deg) 
Rudder 0.13762 35 0.26476 35 0.38262 35 
Elevon ― 15 0.00704 15 0.40736 15 
Outboard 
flapperon 
0.06275 25 0.1698 25 0.14999 25 
Inboard 
flap 





































解析」，室蘭工業大学航空宇宙機システムセンター年次報告書 2016，pp.51-54，2017 年 8月． 
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材と主翼桁には CFRP 積層板を用いて曲げ強度を確保している．図２のとおり，乾燥質量 1.6 kg

















図２ 製作された機体（A 社製）の質量計測 
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図３ CL vs AOA 図４ CMcg vs AOA 
 
  













[1] N. Morita, et al, “Design Study on Booster Vehicles of a TSTO RLV with RBCC Engines Part1: Lifting 
Body Configuration”, JSASS-2015-4453. 
[2] N. Morita, et al, “Design Study on Booster Vehicles of a TSTO RLV with RBCC Engines Part2: 
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8.6 G ※1 
3 G 
脚 
前脚 3 G 
主脚 2 G 
前脚 4.5 G 
主脚 3  G 
6 G 9 G 




WET 時：WET 重量に荷重倍数 6 を乗じた荷重が主翼上向きに一様分布
圧力として負荷されるものと仮定 
DRY時：WET 時と同様 
※1 機軸方向に 1.9 Gを同時負荷 
























4.5 G ※1 
1.5 G 
脚 
前脚 3 G 
主脚 2 G 
前脚 4.5 G 
主脚 3  G 
前脚 3 G 
主脚 3 G 
前脚 4.5 G 
主脚 4.5 G 
機首コーン部 動圧 80 kPaに対して座屈しないこと 
※1 機軸方向に 2 Gを同時負荷 
※2 機軸方向に 3 Gを同時負荷 
 
 














機体構造部名称 個数 変更前重量 kg 変更後重量 kg 
ノーズコーン 1 5.1 2.2 
前部胴体 1 14.7 7.7 
翼胴一体中央胴体 1 72.5 33.2 
主翼端部 2 9.0 9.0 
後部胴体 1 47.0 31.8 
タンク支持構造 1 9.1 9.1 
機械計装 1 14.0 14.0 
熱計装 1 1.6 1.6 





極荷重：4.5 G）に変更することで，機体重量は 64.4 kg軽量化される結果となった．これは荷重
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見直された機体諸元は，全長約 8.48 m，全幅約 2.4 m，胴体外径 0.3 m（一般部），離陸重量約 270 
kg，主翼面積約 2.15 m2である．機械環境条件の緩和による機体重量の目標値が 240 kgであり，3
脚重量の目標値が 30 kgである． 
脚の設計条件としては，着陸進入速度 180 km/h，進入角約 3 °，機体姿勢角 18 °という厳しい条
件でも確実な着陸を実現する衝撃吸収脚が要求される．満たすべき設計条件は， 
① 着陸時の衝撃加速度が 3 G 以内に留まること 
② 脚伸縮ストロークを 15 cm以内に抑えること 
③ 機体が着陸時に安定した挙動を示すこと（特に，バウンドしないこと） 

















脚をモデル化し，MATLAB Simulink, SimMechanics を用いてダイナミクスシミュレーションを





        図２ 主脚の構造               図３ 前脚の構造 
 
３－１．主脚緩衝装置のパラメータ設定 
まず Simulinkで，進入角 3 °での沈下率 2.62 m/sになる初期高さ 0.35 mから姿勢角 18 °で自由
落下させて緩衝装置の選定を行ったが，成立しないことがわかったので，フレアを必ずかけるこ
とを前提として，沈下率 1.71 m/sになる初期高さ 0.15 mから自由落下させた．この沈下率は進入
角 2 °に相当する． 
初期高さを 0.15 mの時の主脚の最大ストローク量が要求条件②内で，最大の 0.15 mになる主脚
緩衝装置の弾性係数と減衰係数の組み合わせの選定結果を図４に示す．主脚タイヤ接地時の機体
重心位置の垂直方向加速度最大値と，主脚タイヤのバウンド回数を併せて示す．解析ケース番号
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姿勢角 18 °で接地する着陸条件では，沈下率 0 m/s であっても，前脚タイヤ接地時に前脚胴体接
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１．はじめに 










に，SCSMA 減衰器が取り付けられている．減衰器内には 24 本の SCSMA ピンが放射状に配置さ
れており（図１(b) 黄枠），エンジンからの加振によって SCSMAピンに縦ひずみが生じる． 
 
(a) エンジンサポートピンと SCSMA 減衰器の関係 
 
(b) エンジンマウント部・SCSMA 減衰器の実物と SCSMAの配置 

























10 ～ 1,000 Hzに設定した．加速度は，0.5, 1.0, 2.0, 4.0 Gの 4パターンに設定して実験を行った．
加振，水平方向に加振した．そのため，図３(a)において CH1, CH2 と示された部分に取り付けら
れている SCSMA 減衰器が今回の実験では減衰に寄与する． 




































試験番号 入力加速度 G 
損失係数 
CH 1 CH 2 CH 3 平均 
① 0.5 0.17 0.16 0.17 0.17 
② 1.0 0.25 0.24 0.27 0.25 
③ 4.0 0.49 0.61 0.55 0.55 
④ 0.5 0.097 0.18 0.12 0.13 
⑤ 1.0 0.13 0.15 0.15 0.14 
⑥ 2.0 0.38 0.39 0.40 0.39 
⑧ 4.0 0.48 0.46 0.45 0.46 
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１．はじめに 
 本学で開発中の小型無人超音速実験機オオワシ 2 号機は，超音速での飛行を目標としている．








 本研究のフラッター解析では，図１(a)に示すオオワシ 2号機の 3次元モデルを使用した．オオ
ワシ主翼の内部構造はリブ・桁の厚さが 30 mm，スキンの厚さが 1.3 mmである．内部構造を図
１(b)に示す． 
 解析モデルの物性値は，ヤング率は CFRP のヤング率に近いアルミニウム合金の値で代用し，
密度は主翼付属部品を含む実際のオオワシ 2号機の主翼の重量と一致するように算出した換算密
度を使用した．縦弾性係数：70300 MPa，横弾性係数：26100 MPa，密度：5818.4 kg/m3（実際の
オオワシ主翼の質量にするために換算した密度を使用）ポアソン比：0.33，構造要素のメッシュ




























       (c) 拘束条件            図３ U-g曲線と U-f曲線および 
図２ 解析条件（続）          フラッター速度を求める U-g法 
 




















 図４に示すように黒色部分と灰色部分 2つの部分によって構成した．固定端部分（幅 30 mm













図５ リブと桁の厚さが 10 mm，マッハ数 0.8，高度-50000 ftの場合の U-g曲線と U-f曲線 
 
 解析結果から，弾性結合モデルであってもリブと桁の厚さが 30 mmのモデルではフラッター





１．Nastran FlightLoad および U-g法を用いてフラッター速度を示すことができた． 
２．現在想定している構造様式（リブ・桁の厚さが 30 mmモデル）ではフラッターが発生しない
ことがわかった． 
３．翼根が弾性結合モデルの時で，リブ・桁の厚さが 10 mmでは，M=0.8，高度-50000 ftにおい
てフラッター速度 400 m/s となった．0 ft 以上でフラッターが発生しないことが確認できた． 






: 3515 [MPa] 1305  MPa
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ド用に無線システムを搭載することを計画しており，1.2 GHz 帯テレメトリ用および 427 MHz帯
コマンド用の無線機での実験試験局免許を取得している．これまで 10 km程度での伝送実験は実






し，また地上側からのコマンド用に 427 MHz帯無線機を搭載することを想定している．この 1.2 




図 1 遠隔監視制御系 
 
表 1 無線システムの諸元 
 
Parameter Telemetry Command 
Frequency 1281.5 MHz 427 MHz 
Transmission Power 30 dBm 30 dBm 
Modulation FSK FSK 
Data rate 138.24 kbps 1200 bps 
Communication Distance Max.100km 
Antenna 
Gain 
Air Plane 2.1 dBi 2.1 dBi 
Ground 
Station 




パケットエラー率（PER: Packet Error Rate）を評価した．具体的には，無線機間を可変減衰器を介
して接続し，受信側の無線機への入力電力を変化させ，PERの変化を確認した．送信機の最大出
力は 5 Wであるが，可変減衰器の最大減衰量や許容電力の関係で出力を 1/10の 0.5 W (17 dBm)で












が必要であることが分かる．自由空間伝搬で距離 100 kmにおける伝搬損失は 427 MHzで 125 dB
であり，今回受信電力-125 dBmで PER が 10-5であることから，無線機の最大出力 5 W (37 dBm)




(a) 評価系     (b) 測定結果   




RadioMobileを使用した．地形情報は，SRTM3(Shuttle Rader Topography Mission 3)と呼ばれるスペ
ースシャトルに積み込んだレーダにより 3秒メッシュ(約 90 m)で取得し公開されているデータを
用いた． 
実験試験局は移動地を限定しているため，送信場所を室蘭市内で見晴らしの良い，だんパラス






 (a) 427 MHzでのシミュレーション結果 (b) 1281 MHzでのシミュレーション結果 
図 3 伝搬シミュレーション 
 97 
 






とした．この場合の伝搬距離は内浦湾をはさんで 60.25 kmである．図 4 (a)が，だんパラスキー場
での 1.2 GHzでの伝送実験時の写真，また図 4(b)が道央道 八雲パーキングエリアに設置した受
信側の写真である． 
  
(a) だんパラスキー場  (b) 八雲パーキングエリア 
図 4 実験場所での設置状況 
 
コマンド用の 427 MHz無線機は出力 5 Wで，だんパラスキー場から，連続 100 パケットの伝送
を 2回送信し，それぞれ 100 パケットを全て受信した．これより，伝送距離 60.25 kmでの PERは
5 × 10−3以下となる．テレメトリ用の 1281.5 MHz 無線機は出力 1 Wで，連続 1000 パケットの伝
送を 3回送信し，それぞれ 1000パケット全て受信した．これより伝送距離 60.25 kmでの PERは，




レーション，可変減衰器を用いた PER 評価と比較すると妥当な結果であると言える． 
 
 
緯度 経度 標高 距離
場所 度 分 秒 度 分 秒 m km
送信点 だんパラスキー場 42 24 48.9 141 0 8.9 404 0
Ⅰ 鹿部間欠泉駐車場 42 1 44.9 140 49 49 3.9 45
Ⅱ 八雲PA上り 42 13 36.6 140 18 47.1 63 60.25
Ⅲ 獅子鼻岬 41 51 52.2 141 7 23.7 14.1 61.82




[1] 上羽 正純, 高久 雄一, 石濱 勇樹, 小型無人超音速実験機向けテレメトリー用無線通信
装置の性能評価, 航空宇宙機システム研究センター 年次報告書, (2015), pp.119-127. 
[2] 上羽 正純, 小型無人超音速実験機向けコマンド用無線装置の開発, 航空宇宙機システム
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１．はじめに 
複数の無人航空機 (UAV: Unmanned Aerial Vehicle)の位置情報を UAV 間で通信するとともに，地上
局に伝送することを目的に 920 MHz 帯を用いたマルチホップ無線システムの検討を行っている．本報






複数の UAV を飛行させ，各 UAV には慣性航法装置と小型のマイコンボード，自律飛行制御回
路と無線通信モジュールを搭載する．この位置情報データ伝送用マルチホップ無線システムの概
要を図 1 に示す．各 UAV は，搭載している慣性航法装置より自機の位置情報，姿勢等を取得し，
これを基に自律飛行を行う．また，慣性航法装置から得られる情報のうち，GNSS(Global Navigation 
Satellite System)からしの時刻，緯度，経度，高度情報は，先頭の UAV#1 から UAV #2，UAV #3 を
中継し基地局に伝送する．UAV #2，UAV #3 は先行の UAV 位置情報と電波強度である RSSI
（Received Signal Strength Indication）に自機の位置情報を追加し，さらに後続の UAV 等に伝送す
る．これにより基地局は 3 機の UAV の位置情報を得ると共に，2 軸ジンバルの雲台に搭載した指
向性アンテナを用いて最後尾を飛行する UAV#3 を追尾することができる．この伝送システムの目
標性能は，UAV 3 機を中継して地上局までの総延長距離 1.5 km で伝送遅延が 1.5 秒以内である． 
 






















































920 MHz 帯無線機には，920 MHz 帯の技術適合基準を取得しているインタープラン社製の
IM-920 を用いることとした．この通信モジュールの諸元を表 1 に示す．この無線モジュールでは
1 パケットあたりのペイロード長が 64 byte であるため，慣性航法装置からのデータ 3 機分を１パ
ケットに収容するにはデータ量を削減する必要がある．データ量の削減を検討の結果，1 機あた
り 18 byte に圧縮した． 
 
表 1 無線通信モジュールの諸元 
 
次に，この無線モジュールのパケットエラー率（PER: Packet Error Rate）を図 2 に示す構成で評
価した．これは可変減衰器で送信電力を減衰させ，受信側での受信電力が変化した場合の PER を




(a) PER 評価ブロック図   (b) PER の測定結果   
図 2 PER 評価系と測定結果 
周波数 902.6～923.4 MHz，200 kHzステップ 15チャネル
通信方式 単信
送信出力 -10 dBm, 0 dBm, 10 dBm
アンテナ利得 1.9 dBi
変調方式 FSK






















(a) UAV搭載側    (b) 地上側 
図 3 システム構成図 
 
３－２．電波伝搬シミュレーション 
UAV 間の通信は，上空での通信となるため直接波が支配的な通信と考えられるが，UAV #3 と基
地局間の伝搬では，直接波と地面の反射波が存在するため 2 波モデルで受信電力について検討し
た．図 4 (a)のように送信側は UAV に搭載することを考え，Ht = 50 m，地上側は Hr = 4 m，送信電













無線モジュール IM-920 を高さ 5 m のマストに設置し，2 台の IM-920 を用いた対向通信を距離
100, 200, 300, 450 m と変えて行った．その結果，100 m では受信電力が-64 dBm，200 m で-70 dBm，
300 m で-73 dBm，450 m で-76 dBm であった．PER の評価は 1 回あたり連続で 1000 パケット送
り，これを 2 回測定した．100 m では PER が 1×10-2 以下であるが，距離 200 m 以上では 6～9×
10-2程度と，可変減衰器で評価した PER 特性に比べ劣化している．また距離 300 m では送信場所






































































(a) 実験風景    (b) 1対向での伝送結果 
図 5 フィールド実験の様子 
 
４－２．マルチホップ伝送実験 
マルチホップ伝送の実験は，図 6に示すように基地局の AP を滑走路脇に設置し，移動局側の
ST3，ST2 は滑走路の南側に 5 m のマスト上に設置し，ST1 は車の屋根に装着し移動させて通信実
験を行った．このとき最長距離は ST1 が滑走路の北東端にある場合で，AP から ST1 までの合計
距離が 767 m である． 
 
 
図 6 白老実験場での配置図 
 
図 7 走行実験での軌跡 
 
図 8 各 ST から AP への伝送遅延 
 
次に，車に搭載した ST1 を移動させながら通信実験を行った．図 7において赤の小さい点が ST1
の移動軌跡を示す．この時の各 ST から AP までの到達時間を図 8 に示す．接続が不安定になって
いる場合の時間も含めているため ST1  AP の到達時間の最大値は大きな値になっているが，滑









































[1] 北沢 祥一， 嶋田 民生，上羽 正純，無人航空機用の位置情報データ伝送用マルチホップ
無線システムの検討，電子情報通信学会 宇宙・航行エレクトロニクス研究会，SANE2017-104， 
pp105-109，2018 年 1 月 25－26 日，長崎市． 
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SCOPE で研究を実施している「広大な農地の短時間観測を可能とする固定翼自律 UAV を用いた映




10 kg以下，定常速度 25 m/s の自律飛行可能な固定翼 UAVを用いて，最大伝送距離 1.5 kmにおい










図 1 提案システムのイメージ 
 
 




































表 1に示すように，伝送時の水平距離は 2 kmを最大とし，飛行機側の高さを 150 m，地上側のア
ンテナ高を 2 mと設定した．またアンテナは波長が長いため，飛行機に搭載側は短縮アンテナを





平距離 2 kmでの受信電力は-72 dBm程度となるが，実環境においては地面の状態や植生また，無
線システムでの劣化を考慮し 10 dB を加え，目標性能を受信電力-82 dBmでパケットエラー率
（PER: Packet Error Rate）を 10-3とした． 
 
図 3 2波モデルでの伝搬 
 
表 1 Simulation設定内容 
 
 
図 4 受信電力 




169 MHz帯での回線設計を行った．表 2に示すように，送信電力 10 dBm送受信のアンテナ利
得 0 dBiとし，受信電力は 3-1で設定した-82 dBmとした．この結果，ノイズレベルに対する受信
マージンは 30 dBと十分にあることが確認できた． 
項目 値
送信周波数 f(M H z) 169
伝送距離 d(m ) 10~ 2000
送信アンテナ高さ H t(m ) 150
受信アンテナ高さ H r(m ) 2
送信電力 Pt(dB m ) 10
送信アンテナ利得 G t(dB i) 0
受信アンテナ利得 G r(dB i) 0
反射面の相対誘電率 εr 15
反射面の導電率 σ(S/m ) 0.005
項目 単位 値
送信電力 dB m 10
送信アンテナ利得 dB i 0
受信アンテナ利得 dB i 0
受信電力 dB m -82
受信アンテナN F dB 7
受信帯域幅 kH z 300
ボルツマン定数 dB m /K -H z -198.6
熱雑音電力 dB m -112




169 MHz帯用無線の IC には，Texas Instrument 社の CC1120 を選定した．この CC1120 を評価ボ
ードに接続し，モジュール間に接続した可変減衰器にて受信電力を変化させ PERの評価を実施し
た．PER評価系のブロック図およびその写真を図 5(a)に示す．送信出力 -10 dBm，伝送速度 150 kbps
でパケットサイズを 60 Byte と設定し，PER を評価した結果を図 5(b)に示す．受信電力-96 dBmで
PERは 10-5以下となった．これは 2波モデルのシミュレーションを踏まえて設定した受信電力 -82 










表 3 実験試験局の諸元 
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波利用の高度化及び特定小電力無線局の高度化に係る技術基準の導入-”，2016年 7月 13日， 
http://www.soumu.go.jp/menu_news/s-news/01kiban14_02000267.html 
[3] 北沢祥一，工藤玲，上羽正純，無人航空機用 169MHz 帯制御無線システムの検討，電子情報
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図 3 加速度センサ固定 図 4 軽減策 
表 1 実験機器 
機器名  注釈 
模型機体 カルマートα60 京商 
計測機器 AC コンバータ AIO-160802AY-USB 
計測ソフト C-LOGGER 
5V レギュレータ  
3 軸加速度センサ 型番 MA-3-50AD 
 
 






























 測定においては，図 5 のように主翼前方に水を入れた一斗缶を配置し，機体が前に動かないよ
うにする．サンプリング時間 10[msec]で測定を行い，試行回数は対策をしていない状態で 3 回，
用意した表 2 に示す 3 種類の緩衝材を使用して，それぞれ 2 回ずつ実験を実施した． 
 
３－３．データ解析方法  
サンプルデータは計測時間 3 分のうち 16384(214)個のデータ(163.84[s])を参照する．サンプルデ
ータはバイナリ値で出力され，式(1)の変換式で電圧値を求め， 
電圧値[V] = バイナリ値× (レンジ最大値(10V) −レンジ最小値(−10V)) ÷分解能(65536) +






] = 電圧値[V] ÷ 0.02 −
Vcc
2
(オフセット 2.5[V])             (2)  
 算出された加速度からMATLAB の periodgram関数を使用してパワースペクトル変換で求める． 
 
３－４．測定結果 













表 2 緩衝材 
試験材名 硬度 厚み 
スポンジシート1 C35±5 18[mm] 
スポンジシート2 C7±5 18[mm] 
低反発ウレタン  18[mm] 
 
 

































































































































































































































図 6 対策なし 1 回目 図 7 スポンジシート 1 1 回目 
 
図 8 スポンジシート 2 1 回目 
 












試験結果より，緩衝材を用いることにより 0~40[Hz] 帯での 10～20[dB]の低減を確認した．Z 軸
方向の振動はどの緩衝材も 10[dB/Hz]強の軽減しているのが確認できる．ウレタンは X 軸，Y 軸
ともに 15[dB/Hz]の軽減であり，2 種類のスポンジシートと比べると軽減量は低い．スポンジシー
ト 2 は X 軸ではスポンジシート 1 と変わらない低減効果を確認できるが，Y 軸，Z 軸ではウレタ






表 3 振動低減(0~40[Hz]) 
 
X Y Z
[Hz] 0~40 0~40 0~40
平均値 差分 平均値 差分 平均値 差分
対策なし
[dB/Hz}
1 24.32 - 20.12 - 21.11 -
2 24.27 - 19.95 - 20.78 -
3 25.15 - 19.43 - 21.23 -
平均 24.58 - 19.83 - 21.04 -
シート1
[dB/Hz}
1 3.03 21.55 0.97 18.86 7.97 13.07
2 1.94 22.64 -0.96 20.79 4.28 16.76
シート2
[dB/Hz}
1 3.85 20.73 3.87 15.96 8.93 12.11
2 4.03 20.55 3.86 15.97 8.46 12.58
ウレタン
[dB/Hz}
1 7.26 17.32 5.14 14.69 9.00 12.04
2 6.38 18.2 4.88 14.95 8.75 12.29
表 4 振動低減(40~50[Hz]) 
 
X Y Z
[Hz] 40~50 40~50 40~50
平均値 差分 平均値 差分 平均値 差分
対策なし
[dB/Hz}
1 21.03 - 18.76 - 17.01 -
2 20.95 - 19.38 - 17.29 -
3 20.17 - 18.66 - 16.10 -
平均 20.72 - 18.93 - 16.8 -
シート1
[dB/Hz}
1 13.22 7.5 5.94 12.99 13.08 3.72
2 10.24 10.48 7.57 11.36 16.08 0.72
シート2
[dB/Hz}
1 16.94 3.78 13.21 5.72 22.44 5.64
2 13.89 6.83 11.09 7.84 17.25 0.45
ウレタン
[dB/Hz}
1 25.50 4.78 18.12 0.81 14.87 1.93
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これまで，航空機の着陸距離短縮の研究は， 有人機を対象に STOL（Short Taking-Off and Landing）
機として国内外問わず進められている．有人の場合，有視界飛行による着陸において，パイロッ
トは PAPI（精密進入経路角指示装置）を目視で確認しながら着陸を実行しなければならない．例
えば，国内での STOL 機である「飛鳥」用の PAPI は最大で 7[deg.]の設定進入経路角が設定[1]さ
れており，視界への影響を与えないようになっている．これに対して，本研究の対象となる固定
翼 UAV（Unmanned Aerial Vehicles）においてはパイロットの視界を考慮する必要はないため，進







始から接地までの水平距離𝐿𝑔 + 𝐿𝑓は(1)式で定義される． 
 
 





















図 2 に等価変換後のフレア制御系を示す． 
 
 









𝐿𝑔 + 𝐿𝑓 =








このとき𝜏 > 0，0° < 𝜃𝐺 < 90°． 
𝜕(𝐿𝑔 + 𝐿𝑓)
𝜕𝜏































40[m]，𝑉0 = 20[m s⁄ ]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]，ℎ𝑇𝐷 = 0.1[m]と設定した着陸経路に対して，フレア制御に
ついて𝜏を 2.0[s]，1.5[s]，1.4[s] ，1.3[s]，1.2[s]と小さくしていき，制御帯域（ゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐）
を高くし，同程度の安定余裕を確保する．具体的には，表 1 に示す 𝜏 = 2.0 のときの安定余裕をノ
ミナル値とし，このノミナル値からゲイン余裕は 3[dB]，位相余裕は 5[deg.]の偏差内に収まるよ





表 1 𝜏とフレア制御器，安定余裕（ゲイン余裕 Gm・位相余裕 Pm）及びゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐 
フレア時定数𝜏 [s] 
フレア制御器𝐶𝑓𝑙𝑎𝑟𝑒(𝑠) 







2.5（既存） 𝜋 180⁄  2 0.4 39.7 68.5 0.0507 
2.0 3.4𝜋 180⁄  
1 
0.75 25.8 75.6 0.0648 
1.5 
3𝜋 180⁄  0.65 
25.4 72.5 0.0803 
1.4 24.8 72.1 0.0848 
1.3 
2 
24.3 74.1 0.109 













比較基準として既存の着陸シミュレーション結果（𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]のとき）を図 3に，






ただし，𝜏を 1.2[s]まで小さくしたとき，𝜃𝐺 = 25[deg. ]の着陸において機首引き上げ時の迎角が，
設定した失速迎角 10[deg.]を上回った．一方，接地時降下率は実施したすべてのシミュレーション
において1.0[m/s]を上回ることがなかった．そのため，本着陸シミュレーション条件（𝐻 = 40[m]，
𝑉0 = 20[m s⁄ ]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]，ℎ𝑇𝐷 = 0.1[m]）に対して𝜏は 1.3[s]まで小さくしてフレア制御の高
帯域化を図ることが可能である．また，フレア制御の制御帯域を高くしたことにより，機首引き
上げ時の迎角ピーク値が上昇し，失速を起こしやすくなっている． 
 着陸距離の短縮について，既存（𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]のとき）の着陸制御開始から接地ま
での水平距離は 288[m]である一方，本研究（𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]のとき）では 153[m]であ

















(a) 高度の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 
 
   
 
(b) 迎角の時間応答(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) 
 
(b) 迎角の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 
 
フレア制御開始高度 














既存の着陸軌跡(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) 







(c) 降下率の時間応答(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) (c) 降下率の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 
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 間接法 直接法 
定式化 難しい 簡単 
解析時間 初期値によっては速い 遅い 
収束半径 狭い 広い 
計算量 少ない 多い 
拘束条件 付加しづらい 付加しやすい 
 
２－２．直接法の手順 
 直接法は図 1 のように時間で変化する状態量を点列として離散化し，各点に状態方程式等の等
式制約条件を付与する方法である．手順は以下の通りである． 
(1) 時刻𝑡を𝑁分割し，𝑡 = [𝑡1, … , 𝑡𝑁+1]とする．𝑡1, … , 𝑡𝑁+1に対応する状態量𝐱を離散化し，𝐱 =
[𝐱𝟏, … , 𝐱𝐍+𝟏]とする． 
(2) 𝑡1, … , 𝑡N+1に対応する制御量𝐮 = [𝐮𝟏, … , 𝐮𝐍+𝟏]を𝐱に加え，未知量𝐗とする． 





表 1  間接法と直接法の特徴([1]参照) 
図 1 状態量の離散化イメージ 
118 
 
表 2 数値解析の解析条件 




推力 / 比推力 GG-ATR熱解析データ 
高度ℎ[m]での気温𝑇(ℎ)[K] 𝑇(ℎ) = 𝑇𝑟𝑒𝑓 − 0.0065ℎ 
高度ℎ[m]での密度𝜌(ℎ)[kg m
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= 𝟎 (10) 
３－４．目的関数 
 目的関数は初期重量𝑚𝑜と重み係数𝐴をかけた終端時間𝑡𝑓とした． 






目的関数を初期重量のみ(𝐴 = 0)とし，分割数を 20～100で変化させ，飛行経路の変化が少なくな




図 5 動圧一定，経路角一定経路との比較 
 この結果，係数 Aを変化させた場合の飛行経路は図 3に、計算時間と燃料搭載重量は図 4のよ
うになった．重み係数𝐴が増加すると解析時間は増加する一方， 𝐴 = 16で燃料搭載重量は最小の
約 46 kgが得られた． 
  
４－２．動圧 / 経路角一定の経路との相違 
４－１で燃料搭載量が最小となった𝐴 = 16での経路と，動圧一定時および経路角一定時の経路
の比較を図 5に示す．また，それぞれの燃料搭載量を表 3に示す．目的関数が初期重量のみ(𝐴 = 0)
の経路も比較対象に加えている．目的関数が𝑚𝑜 + 16𝑡𝑓の場合の経路では，燃料搭載量が動圧一定






















図 3 重み係数 Aの変化による飛行経路 図 4 重み係数 Aと計算時間及び燃料搭載重量 
動圧一定 52.0 
経路角一定 57.1 






























































3分の 1スケール小型無人超音速機オオワシ 2号の滑走試験 
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型無人超音速機の 3 分の 1 スケール機を用いて実証することはリスク低減の観点から非常に有用
である．すなわち，オオワシ 2 号機で要求されている誘導制御技術は，3 分の１スケールのオオ
ワシ 2 号機において超音速飛行の部分を除いて実証可能である．本報告では，その目的のため製
作した 3 分の１スケールのオオワシ 2 号機について，前段階として，離陸フェーズの一部である




機体は，図 1 に使用する 3 分の 1 オオワシ 2 号機を示す．滑走段階においては，自重を支える
とともに，ステアリング操作性をよくして，必要な速度を達成することが重要である．主脚は，
図 2 に示すように板形式，前脚は直径 4 mm のピアノ線をコイル状にして衝撃を吸収する方式を
採用した． 
 
図 1 使用機体 
 
 
図 2 主脚 
 








送信する（図 4）．計測装置，推力及び舵面駆動装置は，表 1のようになっており，総重量 4.5 kg
である． 




















図 4 実験機器の構成 
表 1 各種搭載機器 






   







   




























2 回の滑走によりデータを取得，最大到達速度は，1 回目 17.4[m/s]，2 回目 18.4[m/s]となった．
目標である 20[m/s]には，不足していること，また，ステアリング操作性に関しては，低速時にや
や難があることが判明した．図 5 に１本目の対地速度，滑走路中心線方向速度，滑走路中心線に




図 6 速度タイムヒストリ（1本目） 
 





























図 7 速度タイムヒストリ（2本目） 
 





































図 2 ブロック線図 
小型無人超音速機オオワシ 2 号機における重心位置変動による制御性能の検討 
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１．研究の目的 
























𝐾𝑝, 𝐾𝑖 , 𝐾𝑑をボード線図，インパルス及び
ステップ応答の結果に応じて調整する． 
（イ）MDM/MDP制御器 























項目 ゲイン余裕 位相余裕 オーバーシュート 整定時間 
内容 6 dB 以上 45 deg以上 25 %以内 3秒以内（±5 %） 
 
４．設計結果 
























 Matlab simulink にて 6 自由度運動方程式を解く運動シミュレータを作成し，設計した制御器に
よる飛行制御シミュレーションを行った．運動方程式の解法にはクオータニオンを用い，重心位
置誤差が機体の静力学上の釣り合いに及ぼす影響と重心位置変動に依存する無次元空力微係数
表 1  要求性能 




 本シミュレーションでは，初期高度 500 m から高度を 600 m（+100 m の上昇から高度維持）， 
500 m（初期高度維持），400 m（-100 ｍの降下から高度維持）へと制御する場合を想定した． 
図 4 に設計による飛行状態を示す． 
 












シミュレーション結果より，PID 設計制御器及び MDM/MDP 設計制御器の制御性能について，
以下の 2 点が明らかとなった． 
（1）PID 設計制御器は，オーバーシュートが少なく比較的穏やかな高度変化を促すという良い面
がある一方で，ノミナル状態での目標値への収束の速さと重心位置変動に対するロバスト性にお
いて MDM/MDP 制御器に劣る． 
（2）設計手法を PID 設計から MDM/MDP 設計に変えることで，重心位置が後方へ下がったとき
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図 2 航空機に作用する力 
 
機体重心の速度方向のつり合い：𝑓𝐻(V, α, γ) = T cos(𝛼 + 𝜀) − 𝐷 − 𝑊 sin 𝛾 = 0 ⋯ (1)  
 
機体重心の速度に垂直な方向のつり合い：𝑓𝑉(V, α, γ) = T sin(𝛼 + 𝜀) + 𝐿 − 𝑊 cos 𝛾 = 0 ⋯ (2) 
 
※ここでL, D, W, α , γ, θ, εはそれぞれ揚力，抗力，重量，迎角，経路角，ピッチ角及びエンジンの取
り付け角である．また，揚力，抗力，推力については迎角と飛行速度の関数とした．  




 V sin 𝛾とし，前節で定義したつり合い式(1)，(2)を制約条件にハミルトニアンHを以下のように定
義する． 





= 𝜆1 [−𝑇 sin(𝛼 + 𝜀) −
𝜕𝐷
𝜕𝛼
] + 𝜆2 [𝑇 cos(𝛼 + 𝜀) +
𝜕𝐿
𝜕𝛼
] = 0  ⋯ (7) 
𝜕𝐻
𝜕𝛾
= 𝑉 cos 𝛾 − 𝜆1𝑚𝑔 cos 𝛾 + 𝜆2𝑚𝑔 sin 𝛾 = 0  ⋯ (8) 
𝜕𝐻
𝜕𝑉
= sin 𝛾 + 𝜆1 [
𝜕𝑇
𝜕𝑉
cos(𝛼 + 𝜀) −
𝜕𝐷
𝜕𝑉
] + 𝜆2 [
𝜕𝑇
𝜕𝑉
sin(𝛼 + 𝜀) +
𝜕𝐿
𝜕𝑉
] = 0  ⋯ (9) 
∂H
∂𝜆1
 =  Tcos(𝛼 + 𝜀) − 𝐷 − 𝑊 sin 𝛾 = 0 ⋯ (10) 
∂H
∂𝜆2





























𝑇 =  ?̇?𝑐𝑜𝑟{(1 + 𝑓)𝑉𝑒𝑥𝑖𝑡 − 𝑉} ⋯ (13) 
 
※コア流量：?̇?𝑐𝑜𝑟 = 3.47 [kg/s] ，燃空比：f = 0.2 ，排気速度：𝑉𝑒𝑥𝑖𝑡 = 1450[m/s]，対気速度：








以下図 3， 図 4 及び表 1， 表 2 にそれらの結果を示す． 
表 1 電動ラジコン機の最大上昇条件 












3.91 + 15% 6.45 1.83 13.49 0.431
3.74 + 10% 6.62 1.52 13.31 0.354
3.57 + 5% 6.81 1.21 13.13 0.278
3.4 ±0% 7.00 0.90 12.95 0.203
3.23 -5% 7.20 0.58 12.77 0.129
3.06 -10% 7.41 0.25 12.59 0.056




表 1， 表 2 より最大上昇率となる迎角，経路角，対気速度の値は推力の増加とともに経路角， 
対気速度は増加し，迎角は減少した．求めた迎角，経路角，対気速度をもとに，有人機の離陸安
全高度である高度 120[m]までの到達時間を算出した．図 3，図 4 より離陸安全高度までの到達時
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588.5 ±0% 4.63 5.01 93.03 8.116
529.7 -10% 5.00 4.02 89.57 6.275
470.8 -20% 5.43 3.00 86.06 4.508
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１．はじめに 


















海道の 1 戸あたりの平均耕地面積が約 25 ha より，図









ターンに分類して解析を行う．                図１ 想定飛行ルート 
２－３．最適経路の生成 
最適経路は動的な最適化問題として条件付き変分法で定式化し，二点境界値問題として数値計





最適化とするための評価関数は重み係数を B として次のように定義する． 
𝐽 = ∫ (1 + 𝐵𝜙2)
𝑡𝑓
𝑡0
























風外乱[𝑚 𝑠⁄ ] 
(𝑤𝑥 𝑤𝑦) 
飛行速度







(550 550) (50 50) 1.0 (0.0 0.0) 20 0~ − 180 −180 707.1 
 























(𝑥[𝑚] 𝑦[𝑚] 𝜓[𝑑𝑒𝑔]) 
(500 500 −180) 
終端条件 
(𝑥[𝑚] 𝑦[𝑚] 𝜓[𝑑𝑒𝑔]) 
(50 50 −180) 
飛行速度[𝑚 𝑠⁄ ] 20 
直線距離[𝑚] 707.1 





(0.0 0.0) 713.0 66.4 
(0.0 5.0) 709.6 104.0 
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